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Prufungsantrag gem. § 44 PatG ist gestellt 
@ Grenzschicht-Abzapfsystem 

@ Es wird ein Flugzeug-Gasturbinentriebwerk angegeben, 
das mit einer elektrisch angetriebenen Grenzschichtluft-Ab- 
zapfeinrichtung versehen ist, um Grenzschichtluft von der 
Gondel und der Tragflache Oder einem anderen Tail der 
Flugzeug-AuBenhaut abzuziehen bzw. abzuzapfen, um die 
Grenzschicht oder den Oberflachen-Stromungswiderstand 
zu verkleinern und die Grenzschichtluft als eine Quelle fur 
verdichtete Luft und Kuhlluft fur das Umgebungsregelsy- 
stem (ECS) des Flugzeugs zu varwenden. Ein Ausfiihrungs- 
beispiel der Erfindung enthalt eine Einrichtung zum Leiten 
eines Teils der Grenzschichtluft, um zur Erzeugung von 
Schub und zur Verkleinerung des Basisdruck-Strdmungswi- 
derstandes in Niederdruckbereichen des Flugzeugs und des 
Triebwerks weiter verwandet zu warden. 
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Beschreibung 

Die Erfindung bezieht sich allgemein auf eine Einrich- 
tung fur ein Flugzeug-Gasturbinentriebwerk zum Ab- 
zapfen von Grenzschichtluft von den Tragflachen und 
den Gondeln, urn den Stromungswiderstand zu vermin- 
dern. Insbesondere bezieht sich die Erfindung auf eine 
vom Triebwerk angetriebene, elektrisch gespeiste Ein- 
richtung zum Abzapfen der Grenzschichtluft und zum 
Verwenden der Grenzschicht-Abzapfluft fiir das Umge- 
bungsregelsystem (Environmental Control System, 
ECS) des Flugzeugs. 

Der aerodynamische Strdmungswiderstand des Flug- 
zeugs stellt fUr Flugzeug-Konstrukteure ein Problem 
hinsichtlich des Brennstoffverbrauchers dar. Der aero- 
dynamische Stromungswiderstand verursacht eine si- 
gnifikante Erhohung des spezifischen Brennstoffver- 
brauchs eines Flugzeugs, und eine Komponente des ae- 
rodynamischen Stromungswiderstandes ist der Grenz- 
schicht-Stromungswiderstandes, der mit den Trieb- 
werksgondeln, Tragflachen, Pylonen und anderen Ober- 
flachen in Verbindung steht, die der freien Stromungs- 
geschwindigkeit ausgesetzt sind, die beim Reiseflug et- 
wa 960 kmyStd.(600 Meilen/Std) betragt. Wenn Luft auf 
eine Oberflache zu und iiber diese Oberflache stromt, 
wie beispielsweise eine Triebwerksgondel, baut sie eine 
Grenzschicht mit niedriger Geschwindigkeit und zuneh- 
mender Dicke auf. Innerhalb dieser Grenzschicht wird 
ein Teil der Geschwindigkeitskomponente des Freistro- 
mungs-Gesamtdruckes in einen erhdhten statischen 
Druck umgewandelL Als Folge des Anstiegs des stati- 
schen Druckes, der Grenzschichtdicke und der Diffu- 
sion wird ein Punkt erreicht, wo der Riickdruck einer 
ansonsten laminaren Grenzschicht turbulent wird. 

Innerhalb des turbulenten Bereichs wird ein wesentli- 
cher Betrag des Gesamtdruckes in statische Temperatur 
umgewandelt, die thermodynamisch als eine Steigerung 
der Entropie dargestellt wird. Zu der Zeit, zu der die 
Grenzschicht die Oberflache oder, in dem besonderen 
Fall eines Flugzeug-Gasturbinentriebwerkes das Ende 
der Gondel veriaBt, ist ein nicht zuruckgewinnbarer 
Verlust an Gesamtdruck aufgetreten. Der groQe Entro- 
pieanstieg, der mit der Turbulenz verbunden ist, geht 
auf Kosten des Luftmomentes. Die Turbulenz gibt auch 
AnlaB fiir einen erhohten statischen Druck, der die In- 
tensitat der nach hinten wirkenden Druckkraft auf die 
Oberflache vergrdBern kann. Wenn nun die Grenz- 
schichtdicke klein gehalten wird, tritt eine Ablosung und 
Turbulenz nicht auf und der Stromungswiderstand kann 
wesentlich vermindert werden. 

Ein Weg, die VergroBerung der Grenzschichtdicke zu 
vermeiden, besteht darin, Grenzschichtluft durch L6- 
cher in der Oberflache abzupumpen oder abzuzapfen. 
Grenzschichtpumpen oder Verdichter wiirden zwar von 
einem aerodynamischen Standpunkt wiinschenswert 
sein, fiihren aber zu Konstruktionsproblemen in Bezug 
auf Gewicht und Komplexitat wegen der relativ groBen 
Luftstr6mungsgeschwindigkeiten, die mit einem effekti- 
ven Abpumpen oder Abzapfen der Grenzschicht in Ver- 
bindung stehen. Dieses Konzept ist fiir moderne Flug- 
zeuge und Triebwerke nicht angewendet worden, da 
bisher die Vorteile beziiglich des spezifischen Brenn- 
stoffverbrauches ausgeglichen wurden durch die Nach- 
teile, die mit dem zusatzlichen Gewicht und der Kom- 
plexitat von vorgeschlagenen Systemen verbunden wa- 
ren. Ein Problem, auf das die vorliegende Erfindung 
gerichtet ist, besteht darin, daB ein Grenzschicht-Ab- 
zapfsystem viele Extragerate, insbesondere Verdichter, 
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erfordert, um die Grenzschicht abzuziehen oder abzu- 
zapfen. 

Deshalb wird erfindungsgemaB eine Losung vorge- 
schlagen, um den aerodynamischen Stromungswider- 

5 stand auf wirksame Weise zu vermindern unter Ver- 
wendung einer Grenzschichtabzapfung mit einer mini- 
malen Erhohung des Gewichtes und der Komplexitat 
des Flugzeuges. Moderne Flugzeuge verwenden Gas- 
turbinentriebwerke, die zusatzlich zum Antrieb sekun- 

io dare Funktionen ausiiben, die durch die Flugzeugsyste- 
me erforderlich werden. Diese sekundaren Funktionen 
umfassen elektrische Versorgung, hydraulische Versor- 
gung und Flugzeug-AbzapflufL Die Abzapfluft wird 
normalerweise von dem Triebwerkverdichter abge- 

15 nommen und, nach einer Vorkuhlung mit Blaser- bzw. 
Fanluft in einem Warmetauscher, verschiedenen Flug- 
zeugsystemen zugefiihrt, wie beispielsweise dem Gon- 
del- und Tragflachen-Anti-Vereisungssystem und dem 
Kabinendruck- und Umgebungsregelsystem zum Re- 

20 geln der Erneuerung und Temperatur von Kabinenluft. 
Diese zwei Systeme werden im allgemeinen als die Anti- 
Vereisungs- bzw. Umgebungsregelsysteme (ECS) be- 
zeichnet. 

Als Teil des Luftfuhrungssystems des Flugzeugs wird 

25 Luft auch in einer Riickwartsstromung zum Triebwerk 
geleitet, wo sie einen Luftturbinentriebwerksstarter an- 
treibt. Luft zum Starten eines Triebwerks kann von ei- 
nem Bodenfahrzeug, einer Hilfsleistungseinheit an Bord 
des Flugzeuges oder Abzapfluft von einem anderen 

30 Triebwerk erhalten werden. 

Die Extraktion von Abzapfluft aus dem Triebwerk- 
verdichter hat nachteilige Wirkungen auf den Antriebs- 
zyklus und die Lebensdauer des Triebwerks. In den Ver- 
dichter des Triebwerks aufgenommene Luft beinhaltet 

35 einen Nachteil beziiglich des Staustromungswiderstan- 
des (Momentverlust). Der resultierende Schub eines 
Triebwerkes ist gleich dem Abgasmoment des Trieb- 
werkes minus dem EinlaB-Staustromungswiderstand. Es 
ist Turbinenleistung erforderlich, um Luft zu verdichten 

40 und die Ineffizienz des Verdichters zu beriicksichtigen. 
Deshalb ist mit Abzapfluft (Luft, die keinen Schub er- 
zeugt) immer ein Extra-Brennstoffverbrauch verbun- 
den. 

Dieser Extra-Brennstoff, der in der Brennkammer 

« verbrannt wird, hat hohere Gastemperaturen, die der 
Triebwerksturbine zugefiihrt werden, und eine Verkiir- 
zung der Lebensdauer der Turbinenschaufeln zur Folge. 
Derartige Nachteile mussen auftreten, damit die Trieb- 
werksturbine Extra-Leistung liefert, die mit der Abza- 

50 pfluft in Verbindung steht. Es ist ohne iibermaBige 
Komplexitat nicht moglich, immer die Verdichterstufe 
des Triebwerkes anzuzapfen, die exakt den richtigen 
Druck liefert, der fiir die Anti-Vereisungs- und Umge- 
bungsregelsysteme (ECS) erforderlich ist Ublicherwei- 

55 se sind nur zwei Abzapfoffnungen vorgesehen. Das Er- 
gebnis ist deshalb, daB Luft abgezapft wird, die die mini- 
malen Druckerfordernisse iiberschreitet, was einen so- 
gar noch groBeren Nachteil fiir den Triebwerkszyklus 
zur Folge hat, als sie durch die Flugzeugsysteme gefor- 

60 dert werden wiirden. Meistens ist die Abzapfluft nicht 
nur auf einem hoheren als erforderlichen Druck, son- 
dern sie ist auch zu heiB. Aus Griinden der Brandsicher- 
heit ist die maximale Temperatur der Abzapfluft ge- 
wShnlich auf 230 bis 260° C (450 - 500° F) begrenzt. 

65 Die Temperaturregelung erfordert eine Kuhlung der 
Abzapfluft mit einem Vorkiihler. Modernste Triebwer- 
ke verwenden Fanluft zum Kiihlen von Verdichter-Ab- 
zapfluft 
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Die Verwendung von Fanluft bedeutet einen zusatzli- 
chen Nachteil fur den Brennstoffverbrauch. Ferner ist 
der Vorkuhler gewohnlich groQ und erfordert eine Fan- 
luft-Schopfeinrichtung, die Stromungswiderstand er- 
zeugt. Ein typisches groQes Turbofan-Triebwerk ver- 
braucht etwa 3% Extra-Brennstoff und lauft bei einer 
30° C (50° F) hdheren Turbinentemperatur, urn Abza- 
pfluft fur das Flugzeugsystem zu liefern. Die vorliegen- 
de Erfindung ist auf diese Probleme und Nachteile ge- 
richtet, die fur die bekannten und konventionellen Ein- 
richtungen charakteristisch sind, die zur Lieferung von 
Flugzeug-Abzapfluft verwendet werden. 

Ein weiterer Aspekt der Erfindung betrifft den durch 
Triebwerksluft angetriebenen Starter. Luftstarter sind 
Ublicherweise durch Luft angetriebene Turbinen, die an 
dem Getriebekasten des Triebwerks angebracht sind 
Die Starterturbine lauft bei sehr hohen Drehzahlen urn 
und treibt das Triebwerk durch ein Planeten-Zahnrad- 
system wahrend der Triebwerksbeschleunigung bis un- 
mittelbar vor der Leerlaufdrehzahl an. Wenn das Trieb- 
werk ziindet, beginnt es, seine eigene Leistung zu erzeu- 
gen, und bei einer Drehzahl unterhalb Leerlauf be- 
schleunigt es unabhangig vom Starter. Eine mechani- 
sche Freilauf-Kupplung gestattet, daB der Starter aus- 
ruckt, und dann wird die Starterluft ausgeschaltet und 
die Starterturbine kommt zum Stillstand. Innerhalb ei- 
nes sehr schmalen Flugprofiles des Flugzeugs kann der 
Starter gelegentlich fur eine Not-Wiederziindung des 
Triebwerkes verwendet werden, aber nur unter Bedin- 
gungen, wo die "Windmuhlen"- Drehzahl des Triebwer- 
kes klein genug ist, damit die Starterkupplung einge- 
rilckt werden kann ohne Beschadigung durch einen 
Vorgang, der als ein Not- bzw. Krafteingriff bezeichnet 
werden konnte. 

Triebwerksstarter konnen wahrend normaler Reise- 
flugbedingungen des Flugzeugs, wo das einzige Mittel 
zur Wiederzundung der freie Windmiihleneffekt des 
Triebwerks ist, nicht eingesetzt werden. Ein Vorteil der 
vorliegenden Erfindung besteht darin, daB sie den Be- 
trieb des Luftstarters wahrend aller Flugzustande des 
Flugzeuges gestattet, wodurch eine Verzogerung in der 
Wiederzundung des Flugzeuges vermieden wird, die bei 
Flugbedingungen auftreten kann, die fur schnelle Wind- 
muhlen-Wiederzundungen ungtinstig sind. Deshalb ver- 
suchen die Flugzeugkonstrukteure, die Probleme eines 
Wiederstarts des Flugzeugs im Fluge in Bezug auf das 
relativ schmale zur Verfiigung stehende Flugprofil und 
den Gewalteingriff des Triebwerksstarters zu losen. 

Eine mechanisch angetriebene Einrichtung zum Ver- 
mindern des Grenzschicht-Stromungswiderstandes von 
verschiedenen Flugzeugteilen, wie beispielsweise Trag- 
fiachen, Gondeln und Flugzeugrumpfanordnungen, sind 
in der DE-A-41 06 752.5 und der EP-A-9 13 04 926.8 an- 
gegeben. Weiterhin ist in der eine mechanisch angetrie- 
bene Einrichtung zum Abzapfen von Grenzschichtluft 
und zum Verkleinern des Stromungswiderstandes des 
Flugzeuges durch EinfUhrung wenigstens eines Teiles 
der Abzapf-Druckluft in den Fankanal des Triebwerkes 
vorgeschlagen, urn den Grundstromungswiderstand des 
Kanales zu verkleinern. 

Es ist eine Aufgabe der Erfindung, den aerodynami- 
schen Stromungswiderstand eines Flugzeugs zu verklei- 
nern. Weiterhin soil ein effizienteres und ein eine lange- 
re Lebensdauer aufweisende Flugzeug-Gasturbinen- 
triebwerk geschaffen werden, indem die Verwendung 
von Verdichterabzapfluft vermindert oder eliminiert 
wird. Dabei soil insbesondere die Verwendung von Fan- 
luft des Gasturbinentriebwerks zur Vorkilhlung von 



Kompressorabzapfluft vermindert oder eliminiert wer- 
den, die fur Anti-Vereisungs- und Umgebungsregelsy- 
steme verwendet wird. 
Weiterhin soli ein Triebwerk mit einem schnellen und 

5 betriebssicheren Wiederstart- oder Wiederziindungs- 
vermiigen im Fluge geschaffen werden. Es soil auch ein 
Triebwerk mit einem Starter geschaffen werden, der das 
Erfordernis fur einen Gewalteingriff fur eine Wieder- 
ziindung im Fluge vermeidet. 

io Es ist ferner Aufgabe der Erfindung, den Stromungs- 
widerstand des Flugzeugs mit einer einfachen und 
leichtgewichtigen Einrichtung mit guter Brennstoffaus- 
nutzung zu verkleinern. Dabei soli der StrSmungswider- 
stand des Flugzeugs unter Verwendung bereits existie- 

15 render und erforderlicher Flugzeug- und Triebwerks- 
komponenten verkleinert werden. 

GemaB der Erfindung wird, kurz gesagt, ein Flug- 
zeug-Gasturbinentriebwerk geschaffen mit einem elek- 
trischen Hilfsgenerator, der durch ein drehzahlvariables 

20 Getriebe angetrieben wird, das unabhangig von dem 
Hochdruckrotor eines Doppelrotor-Gasturbinentrieb- 
werks lauft, und der dazu verwendet wird, Grenz- 
schichtluft-Abzapfverdichter elektrisch zu speisen, die 
in einer Fluid aufnehmenden Stromungsverbindung mit 

25 den auBeren Oberflachen des Flugzeugs stehen. 

GemaB einem Ausfuhrungsbeispiel der Erfindung 
wird eine Einrichtung geschaffen zum Abzapfen von 
Grenzschichtluft von einer Triebwerksgondel und von 
Flugzeug-Tragflachen, wobei die Grenzschichtluft-Ab- 

30 zapfeinrichtung der Gondel mehrere Kompressoren 
bzw. Verdichter aufweist, die in einem Sammelraum in 
einem vorderen Abschnitt der Gondel angeordnet sind, 
die eine mit Lochern versehene Haut hat, durch die die 
Grenzschicht abgezapft oder abgesaugt wird; die 

35 Grenzschichtluft auf den Tragflachen wird in ahnlicher 
Weise durch eine mit Lbchern versehene Haut abge- 
zapft oder abgesaugt durch elektrisch angetriebene 
ECS Kompressoren bzw. Verdichter, die zur Lieferung 
von ECS Luft fur die Flugzeugkabine und Kuhlluft fur 

40 den Warmetauscher in dem ECS-System verwendet 
werden. 

GemaB einem weiteren Ausfuhrungsbeispiel der Er- 
findung ist eine Luftturbine auf einer gemeinsamen 
Welle mit dem Hilfsgenerator angebracht und weist ei- 

45 ne veranderbare Einstromung in der Form von verstell- 
baren EinlaBfuhrungsschaufeln zum Steuern der Stro- 
mungsmenge auf, die in die Luftturbine eingelassen 
wird. Ein elektrischer Regler ist vorgesehen, urn den 
Betrieb der veranderbaren Einstromung zu steuera Die 

50 Luftstromung ist in einer umschaltbaren, fluidaufneh- 
menden Strdmungsverbindung mit Quellen von ver- 
dichteter Startluft, die verdichtete Luft fiir einen Trieb- 
werksstart sowohl am Boden als auch im Fluge liefern 
konnen. Das Abzapfsystem enthalt eine Einrichtung 

55 zum gesteuerten Leiten der Luftturbinen-Abgasstro- 
mung zu einer Vorrichtung zum Liefern verdichteter 
Luft an den Anti-Vereisungskanal und das Umgebungs- 
regelsystem (ECS). 
Ein weiteres Ausfuhrungsbeispiel enthalt eine Ein- 

60 richtung zum Herausleiten der Grenzschicht-Abzapfluft 
in einen Niederdruckbereich des Fankanales, der einen 
Basisdruckstromungswiderstand auf das Triebwerk er- 
zeugt, wie beispielsweise das hintere Ende der Pylon- 
Verkleidung. 

65 Die Erfindung wird nun mit weiteren Merkmalen und 
Vorteilen anhand der Beschreibung und Zeichnung von 
Ausfiihrungsbeispielen naher eriautert. 
Fig. 1 ist eine schematische Darstellung von einem 



DE 41 28 

5 

Doppelrotor-Fanturbinentriebwerk. 

Fig. 2 ist eine schematische Darstellung des bevor- 
zugten Ausfiihrungsbeispiels der Erfindung. 

In Fig. 1 ist ein typisches Gasturbinentriebwerk 10 
gezeigt, das in Stromungsrichtung hintereinander einen 5 
Fanabschnitt 12, einen Niederdruckverdichter (NDV) 
16, einen Hochdruckverdichter (HDV) 20, einen Brenn- 
kammerabschnitt 24, eine Hochdruckturbine (HDT) 30 
und eine Niederdruckturbine (NDT) 34 aufweist. Ein 
Hochdruckrotor 31 weist eine Hochdruckwelle 38 auf, 10 
die antriebsmaBig die Hochdruckturbine mit dem Hoch- 
druckverdichter 20 verbindet, und ein Niederdruckrotor 
35 weist eine Niederdruckwelle 42 auf, die in der Hoch- 
druckwelle 38 angeordnet ist und antriebsmaBig die 
Niederdruckturbine 34 mit dem Niederdruckverdichter 15 
16 und dem Fan 12 verbindet. Eine Kraftabgabewelle 47 
verbindet antriebsmaBig die Hochdruckwelle 38 mit ei- 
nem Antrieb 48 konstanter Drehzahl iiber ein Oberset- 
zungsgetriebe 38, das durch die 45° Kegelrader darge- 
stellt ist, die in allgemeiner Form an ihrem Schnittpunkt 20 
41 gezeigt sind. 

Eine Verdichterabzapfeinrichtung 54 enthalt gemaB 
Fig. 1 eine mittlere Kompressor-Abzapfleitung 43, d. h. 
eine Abzapfung an der achten Stufe fur ein Triebwerk 
CF6-80C2 der General Electric Company, und eine 25 
Kompressorausgangs-Abzapfleitung 45, die durch einen 
Verteiler vereinigt sind und durch einen Kompressor- 
Abzapfkanal 56 aus dem Hochdruckkompressor 20 her- 
ausgefiihrt sind. In der Mittelverdichter-Abzapfleitung 
43 ist ein Sperrventil 44 angeordnet, das verhindert, daQ 30 
einen hoheren Druck aufweisende Luft aus der Kom- 
pressorausgangs-Abzapfleitung 45, in der ein Druck-be- 
tatigtes Abschaltventil 46 angeordnet ist, in eine Mittel- 
stufe des [Compressors durch die Mittetkompressor-Ab- 
zapfleitung 43 zurilckstromt. Obwohl die erfindungsge- 35 
maBe Einrichtung das Erfordernis eliminiert oder redu- 
ziert, daB Kompressorluft durch das Umgebungsrege- 
lungssystem verwendet wird, so gibt es gewisse Be- 
triebszustande, bei denen dies erforderlich ist. Deshalb 
kann wahrend eines Leerlaufbetriebes des Gasturbinen- 
triebwerks 10 Luft aus der Kompressorausgangs-Abza- 
pfleitung 45 verwendet werden fur Anti-Vereisungs- 
zwecke und, wenn erforderlich, fur den Aufbau von 
ECS-Luft. Wahrend des Restes des Triebwerksbetrie- 
bes wird Kompressorabzapfluft von der mittleren Kom- 
pressorabzapfleitung 43 zum Kompressorabzapfkanal 
zugefiihrt. 

Fig. 2 zeigt schematisch das bevorzugte Ausfiih- 
rungsbeispiel der Erfindung fur ein an einer Tragflache 
angebrachtes Gasturbinentriebwerk 10. Das bevorzug- 
te Ausfiihrungsbeispiel enthalt eine elektrische Versor- 
gungseinrichtung, die in dem speziellen Ausfiihrungs- 
beispiel allgemein als ein elektrischer Generator 32 ge- 
zeigt ist, der antriebsmaBig durch einen Antrieb 48 kon- 
stanter Drehzahl und eine Leistungsabnahmewelle 47 
mit der Hochdruckwelle 38 verbunden und dazu ver- 
wendet ist, die Grenzschicht-Abzapf- und ECS-Systeme 
zu speisen. Das ECS-System enthalt eine ECS-Packung 
100, die iiblicherweise in einem ECS-Fach (nicht ge- 
zeigt) in dem Flugzeug angeordnet ist. Die verschiede- 
nen Komponenten der ECS-Packung 100 sind in dem 
gestrichelten Rechteck in Fig. 2 gezeigt und werden 
nachfolgend naher erlautert. Das in Fig. 2 gezeigte be- 
vorzugte AusfOhrungsbeispiel gemaB der Erfindung ist 
mit einer Flugzeuggondel-Grenzschicht-Abzapfeinrich- 
tung 216 versehen, die eine mit Lochern versehenen 
Haut 214 aufweist, die einen vorderen Gondelabschnitt 
220 umgibt, der in einer Gondelkammer 210 angeordnet 
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ist zum Abzapfen eines Teils der Grenzschicht aus dem 
vorderen Abschnitt der Gondel 220, der sich von der 
Gondelvorderkante 2t8 nach hinten erstreckt. Die Gon- 
delkammer 210 steht fur eine Zufuhr von Strdmungs- 
mittel mit einer Grenzschicht-Kompressoreinrichtung 
der Gondel in Verbindung, die in dem bevorzugten Aus- 
fiihrungsbeispiel der Erfindung mehrere Gondel- 
Grenzschichtkompressoren 60 aufweist, die in der Gon- 
del 220 und um diese herum angeordnet sind. 

Der Gondel-Grenzschichtkompressor 60 wird durch 
einen Elektromotor 65 angetrieben, der seine Versor- 
gung von dem elektrischen Generator 32 empfangt und 
integral in einem gemeinsamen Gehause mit dem 
Grenzschichtkompressor 60 angebracht sein kann, um 
so eine leicht zu wartende Einheit zu bilden. In dem 
bevorzugten Ausfiihrungsbeispiel ist der Grenzschicht- 
kompressor 60 ein Radialverdichter, dessen Ausgangss- 
tromung zu einem Niederdruckbereich des Triebwerks 
66 filhrt, wie beispielsweise zu dem Fan-Bypasskanal 13, 
der schematisch in Fig. 1 gezeigt ist, wo sie fur den 
Schub und eine Verkleinerung des lokalisierten Basis- 
druck-Stromungswiderstandes des Fankanals verwen- 
det werden kann, wie es in den eingangs genannten 
Patentanmeldungen naher erlautert ist. 

Das bevorzugte Ausfiihrungsbeispiel der Erfindung 
enthalt ferner eine elektrisch angetriebene Tragflachen- 
Grenzschicht-Abzapfeinrichtung 185, die Luft fur so- 
wohl ICabinenluft- als auch Warmetauscher-Luftkuh- 
lungszwecke liefert. Die Grenzschicht-Abzapfeinrich- 
tung 185 enthalt einen vorderen Tragflachenabschnitt 
190 der Flugzeug-Tragfiache 180, wobei der vordere 
Abschnitt mit einer mit Lochern versehenen Tragfia- 
chenhaut 194 uberdeckt ist, die iiber einer Tragfiachen- 
kammer 196 angeordnet ist, deren Ausgang zu dem 
ECS-KUhlkanal 300 fiihrt, der sich in eine erste und 
zweite Hauptleitung 310 bzw. 320 teilt. Ein Kabinenluft- 
kompressor 120, der durch einen Elektromotor 126 an- 
getrieben ist, der durch den elektrischen Generator 32 
gespeist ist, zapft Tragflachen-Grenzschichtluft von der 
40 Hauptleitung 310 ab und empfangt diese, die dann zu 
der Flugzeugkabine 167 weitergeleitet wird, nachdem 
sie in einem Kabinenluft/Luft-Warmetauscher 110 und 
einem Freonzyklus-Luftkonditionierer-Warmetauscher 
116 gekiihlt worden ist. Die Warmetauscher-Kiihlluft 
45 fOr die ECS-Packung 100 wird durch das Grenzschicht- 
Abzapfsystem tiber die Hauptleitung 310 zugefiihrt, wie 
es nachfolgend naher erlautert wird. Ein Ejektor-Mi- 
scher 105 ist zwischen dem Kabinenluft- (Compressor 
120 und dem Warmetauscher 1 10 angeordnet und emp- 
50 fangt, bei Bedarf, Frischluft von der Kompressor-Ab- 
zapfeinrichtung, die durch den Multifunktionskanal 70 
geleitet wird. 

Vorzugsweise ist ein Freonzyklus-Kiihlsystem 135 in 
der ECS-Packung 100 enthalten fur eine zusatzliche 
55 Kuhlung der Kabinenluft. Ein elektrisch betatigter Fre- 
on-Kompressor 140 wird durch einen Elektromotor 146 
angetrieben, der von dem elektrischen Generator 32 
gespeist wird. Ferner ist in dem Freon-Kreis des Freon- 
zyklus-Kiihlsystems 135 strdmungsmaBig in Reihe mit 
60 dem Freon-Kompressor 140 ein Kondensor 125 und ein 
Expansionsventil 138 angeordnet. Der Kondensor 125 
ist luftgekiihlt durch Luft, die von der Tragflache iiber 
die Hauptleitung 320 durch Ktihlluftprobleme abge- 
zapft ist, die mit bekannten Flugzeug-Grenzschicht-Ab- 
65 zapfsystemen in Verbindung stehen. Die Verwendung 
eines elektrischen Generators 32, um auch das Freonzy- 
klus-Kuhlsystem 135 anzutreiben, sorgt fur eine weitere 
Verbesserung der erfindungsgemaBen Losung. Elek- 
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trisch angetriebene Einrichtungen sind auch betriebssi- 
cher, kostengunstig und einfach in der Wartung. 

Die Verwendung der Ausgangsstromung von Grenz- 
schicht-Abzapfluft, die durch Gondel-Grenzschicht- 
Kompressoren 60 und den Kiihlluftkompressor 130 ver- 5 
dichtet worden ist, urn den Basisdruck-StrcJmungswider- 
stand zu senken, sorgt fur den Vorteil einer weiteren 
Verbesserung des Gesamtwirkungsgrades. 

Die erfindungsgemaBe Einrichtung eliminiert oder re- 
duziert das Erfordernis fOr konventionelle Abzapfluft- 10 
Vorkiihler, die Fanluft verwenden, um Kompressor-Ab- 
zapfluft zu kiihlen, die iiblicherweise zur Lieferung von 
Luft fur die ECS- und Anti-Eissysteme verwendet wird. 
Das Starten der Luftturbine 50 expandiert und kilhlt 
somit die Kompressor-Abzapfluft, die von der Kom- 15 
pressor-Abzapfeinrichtung 54 empfangen wird, wo- 
durch das Erfordernis fQr einen Abzapfluft-Vorkiihler, 
wie er in konventionellen ECS-Systemen gefunden wur- 
de, reduziert oder eliminiert wird, wenn das System rich- 
tig bemessen und ausgelegt wird. 20 

Eine Luftturbine 50, vorzugsweise eine einstufige 
Luftturbine mit radialer Einstrdmung mit einem Turbi- 
neneinlaB 57, ist in einer reversiblen Antriebsbeziehung, 
vorzugsweise durch einen Antrieb 48 konstanter Dreh- 
zahl und eine Leistungsabnahmewelle 47, mit der Hoch- 25 
druckwelle 38 verbunden. Die Kompressor-Abzapfein- 
richtung 54 auf dem Triebwerk 10 ist fur eine Zufuhr 
von Fluid in einer Stromungsverbindung mit dem Turbi- 
neneinlaB 57 durch einen Abzapfkanal 56. 

Eine Startluft-Versorgungsventil 59, das iiblicherwei- 30 
se mit dem Luftturbineneinsatz 57 Ober einen Multi- 
funktionskanal 70 in Verbindung steht, bildet Quellen 
fur Startluft einschlieBlich Quellen im Fluge, wie bei- 
spielsweise Kreuzabzapfsysteme von anderen Trieb- 
werken. In der Multifunktions-Kanalleitung 70 ist ein 35 
schaltbares Startluft-Entleerungsventil 75 angeordnet, 
das mit einer nach auBenbord flihrenden Entleerungslei- 
tung 74 in Verbindung steht. Die Luftturbinen-Entlee- 
rungsleitung 74, deren Betrieb durch das Turbinen-Ent- 
leerungsventil 75 gesteuert wird, ist vorgesehen, damit 40 
die Ausgangsstromung der Luftturbine wahrend des 
Triebwerksstartes abgegeben werden kann, wenn der 
Luftturbine 50 verdichtete Luft durch die Multifunk- 
tions-Kanalleitung 70 durch das Startluft-Versorgungs- 
ventil 59 zugefiihrt wird. Das Startluft-Entleerungsven- 45 
til 75 in dem Multifunktionskanal hat eine nach auQen- 
bord fuhrende Entleerungsleitung 74. Die Multifunk- 
tions-Kanalleitung 70 ist bekannt und wird ublicherwei- 
se als ein Abzapfluftkanal bezeichnet und wird ublicher- 
weise dazu verwendet, Kompressor-Abzapfluft fur 50 
ECS-Systeme und Anti-Eisbildung zu liefern. Die Luft- 
turbine 50 enthalt einen verstellbare Schaufeln aufwei- 
sende EinlaB 57 und einen Regler 500, um die Stro- 
mungsmenge durch die Luftturbine 50 zu regeln, die 
wahrend normaler Reiseflugbedingungen nur eine klei- 55 
ne Luftstromung erfordert, um die Turbine und andere 
Teile zu kiihlen. Wahrend abnormaler Zustande, wenn 
die ECS-Systeme des Flugzeugs nicht die gesamte er- 
forderliche Luftstromung zur Turbine liefern konnen, 
wird die Luftturbine 50 verwendet, um Luft aus der 60 
Kompressor-Abzapfeinrichtung 54 zu kiihlen und diese 
durch die Multifunktions-Kanalleitung 70 zu der ECS- 
Packung 100 zu leiten. Die Luftturbine 50 kann auch 
dazu verwendet werden, Anti-Eisbildungsluft durch die 
Multifunktions-Kanalleitung 70 zuzufuhren. Der Regler 65 
500 spricht auf Signale an, die die Temperatur und den 
Druck in der Leitung 70 anzeigen. Der Regler 500 
schlieBt und offnet die veranderbare Einstrdmung 57 



wie die Iris auf einer Kamera-Linse, um eine zu starke 
Erwarmung oder die Ausbildung eines zu hohen Druk- 
kes in der Multifunktions-Kanalleitung 70 zu verhin- 
dern, die auch dazu verwendet wird, Luft fur die Anti- 
Eisbildung zu liefern. Wahrend eines Bodenstartbetrie- 
bes des in den Fig. 1 und 2 dargestellten Triebwerkes 
arbeitet die Luftturbine 50 als eine konventionelle Luft- 
startturbine, die verdichtete Startluft von der Multi- 
funktions-Kanalleitung 70 empfangt Startluft wird dann 
nach auBenbord entleert durch das Startluft-Entlee- 
rungsventil 76 durch die Leitung 74. Die von der Luft- 
turbine 50 erzeugte Leistung kurbelt die Welle 38 der 
Hochdruckturbine iiber den Antrieb 48 konstanter 
Drehzahl an, bis das Triebwerk 10 ohne Unterstiitzung 
durch die Luftturbine 50 weiterlaufen kann. An diesem 
Punkt des Triebwerksbetriebes setzt die Luftturbine 50 
ihre Rotation fort, wobei sie durch die Hochdruckwelle 
38 angetrieben ist, und der verstellbare EinlaB 57 ist 
durch den Regler 500 bis zu einem Punkt geschlossen, 
der nur fur genugend Verdichterluft zur Kiihlung der 
Luftturbine 50 sorgt und eine Beschadigung durch Hitze 
ihrer Komponenten, beispielsweise ihres Rotors, ver- 
hindert Dies steht im Gegensatz zu konventionellen 
Startern, die eine gewisse Art von Kupplungsmechanis- 
men nach dem Triebwerksstart verwenden, um die star- 
tende Turbine abzutrennen. Das Startluftventil 59 wird 
dann in eine Stellung zuriickgebracht, die es gestattet, 
daB Kompressor-Abzapfluft durch die Multifunktions- 
Kanalleitung 70 zugefiihrt wird zur Verwendung bei der 
Anti-Eisbildung und als Frischluft in dem ECS-System, 
falls dies erforderlich ist. 

Die Erfindung wurde anhand von Ausfuhrungsbei- 
spielen erlautert. Es sei darauf hingewiesen, daB die Ter- 
minologie, die dabei verwendet wurde, nur beschreiben- 
den Charakter haben soil. Wichtig ist die Multifunktio- 
nalitat, die vielen Elementen der erfindungsgemaBen 
Einrichtung zuzuschreiben ist, wie beispielsweise den 
Kanalen, Ventilen, Biasern und Kompressoren, die ftir 
die Vorteile des gesenkten spezifischen Brennstoffver- 
brauchs des Triebwerks und Flugzeugs und den kleine- 
ren Str&mungswiderstand des Flugzeugs sorgen. Das 
Energie-Riickgewinnungssystem und die Tragfiachen, 
die Gondel- und die Kombination von Gondel- und 
Rumpf-Grenzschicht-Abzapfsysteme konnen einzeln 
und auch in Verbindung mit verschiedenen Ausfiih- 
rungsbeispielen der Erfindung verwendet werden. 

Patentanspriiche 

1. Einrichtung zum Abzapfen von Grenzschichtluft 
von einem Teil der auBeren Oberfiachen von einem 
durch wenigstens ein Gasturbinentriebwerk ange- 
triebenes Flugzeug, gekeiuizeichnet durch eine 
elektrisch angetriebene Abzapfluft-Kompressor- 
einrichtung (54), die mit der auBeren Flugzeugober- 
flache in Stromungsverbindung steht, die Grenz- 
schichtluft von der auBeren Flugzeugoberflache 
abziehen bzw. anzapfen kann und die durch einen 
von dem Gasturbinentriebwerk des Flugzeugs an- 
getriebenen elektrischen Generator (32) angetrie- 
ben ist. 

2. Einrichtung nach Anspruch 1, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB die Abzapfluft-Kompressoreinrich- 
tung (54) eine elektrisch angetriebene Gondelkom- 
pressoreinrichtung (60) in Stromungsverbindung 
mit einem Teil der auBeren Flugzeugoberflache auf 
einer Triebwerksgondel (220) aufweist und Grenz- 
schichtluft von der auBeren Gondeloberflache ab- 
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zapft. 

3. Einrichtung nach Anspruch 2, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB die Gondel-Kompressoreinrichtung 
(60) mehrere elektrisch gespeiste Kompressoren 
bzw. Verdichter aufweist, die innerhalb der Gondel 5 
(220) angeordnet sind. 

4. Einrichtung nach Anspruch 2, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB die Abzapfluft-Kompressoreinrich- 
tung (60) ferner einen elektrisch gespeisten Luft- 
versorgungskompressor des Umgebungsregelsy- io 
stems in Stromungsverbindung mit einem Teil der 
auBeren Tragfiachenoberflache des Flugzeugs ist 
und Grenzschichtluft von dem Teil der auBeren 
Tragfiachenoberflache abzapft und Flugzeugkabi- 
nenluft zufuhrt 15 

5. Einrichtung nach Anspruch 4, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB die Abzapfluft-Kompressoreinrich- 
tung (60) ferner einen elektrisch gespeisten War- 
metauscher-Kompressor des Umgebungsregelsy- 
stems in Stromungsverbindung mit dem Teil der 20 
auBeren Tragfiachenoberflache des Flugzeugs auf- 
weist und Grenzschichtluft von der auBeren Trag- 
fiachenoberflache abzapft und Warmetauscher- 
Kuhlluft des Umgebungsregelsystems zufilhrt 

6. Einrichtung nach Anspruch 5, dadurch gekenn- 25 
zeichnet, daB ein Antrieb konstanter Drehzahl an- 
triebsmaBig mit dem durch das Gasturbinentrieb- 
werk des Flugzeugs angetriebenen elektrischen 
Generator (32) verbunden ist und fiir einen reversi- 
blen Antrieb mit der Startluftturbine (50), die einen 30 
EinlaB (57) mit veranderlichen Querschnitt auf- 
weist, verbunden ist. 

7. Einrichtung nach Anspruch 6, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB eine Abzapfluft-Kanaleinrichtung 
(56) mit einem AuslaB der Startluftturbine (50) in 35 
Stromungsverbindung steht und verdichtete Luft 
fiir die Anti-Eisbildung und ftir Kabinenluft zufuhrt. 

8. Einrichtung nach Anspruch 7, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB die einen veranderbaren EinlaB (57) 
aufweisende Startluftturbine (50) durch eine Ein- 40 
laB-Steuereinrichtung (500) gesteuert ist. 

9. Einrichtung nach Anspruch 8, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB die Einlafl-Steuereinrichtung (500) ei- 
ne elektronische Steuereinrichtung ist. 

10. Einrichtung nach Anspruch 5, dadurch gekenn- 45 
zeichnet, daB ein Mischer (105) des Umgebungsre- 
gelsystems sowohl mit einem AbgasauslaB des 
Luftversorgungskompressors des Umgebungsre- 
gelsystems als auch einem Abzapfkanal des Trieb- 
werks in Stromungsverbindung steht, wobei der 50 
Mischer Grenzschicht-Abzapfluft von dem Luft- 
versorgungskompressor des Umgebungsregelsy- 
stems empfangt und mit verdichteter Luft aus dem 
Abzapfkanal des Triebwerks mischt. 

1 1. Einrichtung nach Anspruch 10, dadurch gekenn- 55 
zeichnet, daB ein Antrieb konstanter Drehzahl an- 
triebsmaBig mit dem durch das Gasturbinentrieb- 
werk des Flugzeugs angetriebenen elektrischen 
Generator verbunden ist und antriebsmaBig rever- 
sible mit einer Startluftturbine verbunden ist, die 60 
einen EinlaB mit veranderbarer Flache aufweist, 
wobei der Abzapfkanal des Flugzeugs mit einem 
AuslaB der Startluftturbine in Strdrnungsverbin- 
dung steht und die Abzapfluft-Kanaleinrichtung 
verdichtete Luft fur die Anti-Eisbildung und die 65 
Kabinenluft zufuhrt 

1 2. Einrichtung nach Anspruch 1 1, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB die einen veranderbaren EinlaB auf- 



weisende Startluftturbine durch eine elektronische 
Steuereinrichtung gesteuert ist. 
13. Einrichtung nach Anspruch 12, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB ein elektrisch gespeister Luftkondi- 
tionierkompressor des Umgebungsregelsystems 
mit dem Generator vorgesehen ist. 
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ABSTRACT 



An aircraft gas turbine engine is provided with an elec- 
trically powered boundary layer air bleed apparatus for 
bleeding boundary layer air off the nacelle and the wing 
or another part of the aircraft outer skin in order to 
reduce boundary layer or surface drag and using the 
boundary layer air as a source of compressed air and 
cooling air for the aircraft's environmental control sys- 
tem (ECS). 

10 Claims, 2 Drawing Sheets 
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and the cabin pressurization and environmental control 
AIRCRAFT ENGINE ELECTRICALLY POWERED system for controlling cabin air freshness and tempera- 
BOUNDARY LAYER BLEED SYSTEM ture. These two systems are generally referred to as the 

anti-ice and ECS systems respectively. As part of the 
BACKGROUND OF THE INVENTION 5 aircraft air ducting system, air is also routed in reverse 

The invention generally relates to an aircraft gas How to the engine where it powers an air turbine engine 
turbine engine apparatus for bleeding boundary layer starter. Air for engine starting can be obtained from a 
air from the wings and nacelles in order to reduce drag. ground cart, an on-board auxiliary power unit or bleed 
In particular, the invention relates to an engine driven air from another engine. 

electrically powered apparatus for bleeding the bound- 10 Extraction of aircraft bleed air from the engine com- 
ary layer air and using the boundary layer bleed air for pressor has adverse affects on the propulsion cycle and 
aircraft's environmental control system (ECS). engine life. Air taken into the engine compressor incurs 

Aircraft aerodynamic drag poses a fuel consumption a ram drag penalty (loss of momentum). Engine net 
problem for aircraft designers. Aerodynamic drag thrust is equal to engine exhaust momentum minus inlet 
causes a significant increase in an aircraft's specific fuel 15 ram drag. Engine turbine power is needed to compress 
consumption and one component of the aerodynamic air and account for compressor inefficiency. Therefore, 
drag is boundary layer drag which is associated with extra fuel consumption is always associated with bleed 
engine nacelles, wing, pylons and other surfaces ex- air (air which does not produce thrust), 
posed to the free stream velocity which is about 600 This extra fuel burned in the engine combustor results 
miles per hour at cruise. As air flows on to and over a 20 j n higher gas temperature delivered to the engine tur- 
surface such as an engine nacelle it progressively builds bine and reduction of turbine blade life. Such penalties 
up a low velocity boundary layer of increasing thick- must be incurred in order that the engine turbine pro- 
ness. Within this boundary layer a portion of the veloc- v jd e extr a power associated with bleed air. It is not 
ity component of free stream total pressure is converted possible, without undue complexity, to always bleed the 
to increased static pressure. As the result of rise in static 25 engjne compressor stage which provides exactly the 
pressure, boundary layer thickness, and diffusion a point correct pressure needed for the aircraft anti-ice and 
is reached where back pressure causes an otherwise ECS systems . Typically only two bleed ports are pro- 
laminar boundary layer to become turbulent. vided Therefore, the result is to bleed air which ex- 

Within the turbulent region a considerable amount of ceeds minimum pressure requirements resulting in even 
total pressure is converted to static temperature repre- 30 h {o ^ g than wou)d ^ r£ _ 

sented thermodynamically as an increase in entropy. By b the aircraft ems Most often the b]eed air 

the time the boundary layer leaves the surface, or in the £ Q a{ & hgr than jred fe> . , a]so 

particular case of an aircraft gas turbine engine the end For reasons of fire ^ maximurn b i eed a ir 

of the nacelle, an unrecoverable loss m ota pressure raturc is usua „ ]jmited to . 450 . t0 5(xr p. 

has occurred The large entropy r«e assoc ated w, h 35 P ^ b , eed air 

turbulence is at the expense of air momentum. Turbu- v "V _ ■ ° „„„ ^ • t „ 

lence also gives rise to increased static pressure which wlth 8 Pre-cooler Most modern engmes use fan air to 
may increase the intensity of rearward acting pressure coo compressor bleed a. . Use of fan au_tmp«i «n 
force on the surface. Now if the boundary layer thick- actional penalty on fuel consumpt.on. Further the 
ness is kept small, separation and turbulence will not 40 P^cooler is usually large and requires a fan air scoop 
occur and drag can be substantially reduced. wl »ch P roduc « dra f • A W" 1 ar « e turb< f" "f "? 

One way to avoid increase in boundary thickness is to w >" consume about 3% extra fuel and run at about 50 
pump or bleed off boundary layer air through holes in F. hotter turbine temperature in order to provide air- 
the surface. Boundary layer pumps or compressors craft system bleed air. The present invention addresses 
would be desirable from an aerodynamic standpoint but 45 these problems and deficiencies characteristic of the 
causes design problems related to weight and complex- art and conventional apparatus used to supply 

ity because of the relatively large air flow rates associ- aircraft bleed air. 

ated with effective boundary layer pumping or bleed- Another aspect of this invention concerns the engine 
ing. The concept has not been used for modern aircraft air driven starter. Air starters are conventionally air 
and engines because heretofore the specific fuel con- 50 powered turbines mounted to the engine accessory 
sumption benefits have been outweighed by the penal- gearbox. The starter turbine rotates at very high speed 
ties associated with the added weight and complexity of and drives the engine through a planetary gear system 
proposed systems. One problem, addressed by the pres- during engine acceleration to just below idle speed, 
ent invention, is that a boundary layer bleed system Once the engine lights it begins to develop its own 
requires a great deal of extra equipment, particularly 55 power and, at a speed below idle, accelerates away from 
compressors, for drawing off or bleeding the boundary the starter. An overrunning mechanical clutch allows 
layer. Therefore the present invention proposes a solu- the starter to disengage and then the starter air is shut 
tion to effectively reduce aerodynamic drag using off and the starter turbine comes to rest. Within a very 
boundary layer bleed with a minimal increase in the narrow flight profile of the aircraft, the starter can 
weight and complexity of the aircraft. 60 sometimes be used for emergency engine relight, but 

Modern day aircraft use gas turbine engines, which in only at conditions where the windmill speed of the 
addition to propulsion, provide secondary functions engine is low enough that the starter clutch can be 
required by the aircraft systems. These secondary func- engaged without damage due to what is referred to as 
tions include electrical power, hydraulic power and crash engagement. 

aircraft bleed air. Bleed air is normally taken from the 65 Engine starters can not be used during normal aircraft 
engine compressor and, after pre-cooling with engine cruise conditions; where the only means for relight is 
fan air in a heat exchanger, is delivered to various air- from the freely windmilling engine. One advantage of 
craft systems such as the cowl and wing anti-ice system the present invention is that it permits operation of the 
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air starter during all aircraft flight conditions thereby 
avoiding the delay in engine relight which can be asso- 
ciated with flight conditions unfavorable for fast wind- 
mill relights. Therefore engine designers are looking to 
solve the problems of in flight engine restart with re- 5 
spect to the relatively narrow available flight profile 
and crash engagement of the engine starter. 

Mechanically powered means for reducing boundary 
layer drag of various aircraft parts such as wings, na- 
celles, and aircraft tail assemblies have been proposed in 10 
the past and in patent application Ser. No. 07/489,150 
entitled "AIRCRAFT ENGINE STARTER INTE- 
GRATED BOUNDARY BLEED SYSTEM", in- 
vented by Samuel Davison, filed Mar. 6, 1990 and as- 
signed to the same assignee and in a patent application 15 
Ser. No. 07/531,718 entitled "GAS TURBINE EN- 
GINE POWERED AIRCRAFT ENVIRONMEN- 
TAL CONTROL SYSTEM AND BOUNDARY 
LAYER BLEED", invented by the same inventor of 
this patent, filed on Jun. 1, 1990, and assigned to the 20 
same assignee, both incorporated herein by reference. A 
patent application Ser. No. 07/531,734 entitled "GAS 
TURBINE ENGINE FAN DUCT BASE PRES- 
SURE DRAG REDUCTION", invented by the same 
inventor of this patent, filed on Jun. 1, 1990, and as- 25 
signed to the same assignee, and incorporated herein by 
reference proposes a mechanically powered means of 
bleeding boundary layer air and reducing the drag of 
the aircraft by introducing at least a portion of the pres- 
surized bleed air into the fan duct of the engine to re- 30 
duce the base drag of the duct. 

OBJECTS OF THE INVENTION 

It is, therefore, an object of the present invention to 
reduce the aerodynamic drag of aircraft. 35 

It is a further object of the present invention to pro- 
vide a more efficient and longer life aircraft gas turbine 
engine by reducing or eliminating the use of engine 
compressor bleed air. 

Another object of the present invention is to provide 40 
a more efficient aircraft gas turbine engine by reducing 
or eliminating the use of gas turbine engine fan air for 
pre-cooling compressor bleed air used for the ECS 
system and anti-icing. 

Another object of the present invention is to provide 45 
the engine with a quick and reliable in flight restart or 
relight capability. 

Yet another object of the present invention is to pro- 
vide the engine with a starter that avoids the need for 
crash engagement for in flight relight. 50 

A further object of the present invention is to reduce 
aircraft drag with a simple, low weight, fuel efficient 
apparatus. 

Yet • further object of the present invention is to 
reduce aircraft drag using already existing or required 55 
aircraft and engine components. 

These objects and other features and advantages will 
become more readily apparent in the following descrip- 
tion when taken in conjunction with the appended 
drawings. 60 

SUMMARY OF THE INVENTION 

Briefly, in accordance with one aspect of the present 
invention, an aircraft gas turbine engine is provided 
with an auxiliary electrical generator driven through a 65 
variable speed gearbox which runs off the high pressure 
rotor of a dual spool gas turbine engine and is used to 
electrically power boundary layer air bleed compres- 



sors which are in fluid receiving communication with 
outer surfaces of the aircraft. 

A more particular embodiment provides means for 
bleeding boundary layer air from an engine nacelle and 
an aircraft's wings wherein the nacelle boundary layer 
air bleed means includes a plurality of compressors 
located in a plenum in a forward portion of the nacelle 
which has a perforated skin through which the bound- 
ary is bled and the boundary layer air on the wings is 
similarly bled through a perforated skin by electrically 
powered ECS compressors used to provide ECS air for 
the aircraft's cabin and cooling air for the heat ex- 
changer in the ECS system. 

A more particular embodiment includes an air turbine 
mounted on a common shaft with the auxiliary genera- 
tor and having a variable inlet in the form of variable 
inlet guide vanes for controlling the amount of flow 
admitted to the air turbine. An electronic controller is 
provided to control the operation of the variable inlet. 
The air turbine is in switchable fluid receiving commu- 
nication with sources of compressed starting air which 
are capable of providing compressed air for both on 
ground and in flight engine starting. The bleed system 
includes a means for controllably ducting the air turbine 
exhaust flow to a means for supplying compressed air to 
the anti-icing duct and the environmental control sys- 
tem (ECS). 

And another embodiment includes a means for dump- 
ing the boundary layer bleed air into a low pressure 
region of the fan duct that produces base pressure drag 
on the engine such as the aft end of the pylon fairing. 

BRIEF DESCRIPTION OF THE DRAWING 

FIG. 1 is a schematic representation of an aircraft 
dual rotor gas turbine engine 

FIG. 2 is a schematic representation of the preferred 
embodiment of the present invention. 

DETAILED DESCRIPTION OF THE 
INVENTION 

FIG. 1 illustrates a typical gas turbine engine 10 hav- 
ing in serial flow relationship a fan section 12, a low 
pressure compressor (LPC) 16, a high pressure com- 
pressor (HPC) 20, a combustion section 24, a high pres- 
sure turbine (HPT) 30, and a low pressure turbine 
(LPT) 34. A high pressure rotor 31 includes high pres- 
sure (HP) shaft 38 which connects, in driving relation- 
ship HPT 30 to HPC 20 and a low pressure rotor 35 
includes a low pressure shaft 42 disposed within high 
pressure (LP) shaft 38 which drivingly connects LPT 
34 to LPC 16 and fan 12. A power takeoff shaft 47 
drivingly connects HP shaft 38 to a constant speed 
drive 48 through a transfer gearbox depicted by the 45 
degree bevel gears generally shown at their point of 
intersection 41. 

A compressor bleed means 54, in FIG. 1, includes a 
mid-compressor bleed line 43, i.e. a eighth stage bleed 
for a General Electric CF6-80C2, and a compressor 
discharge bleed line 45 manifolded together and ducted 
out of HPC 20 by a compressor bleed duct 56. Disposed 
in mid-compressor bleed line 43 is a check valve 44 
which prevents higher pressure air from compressor 
discharge bleed line 45, which has a pressure actuated 
shut off valve 46 disposed within, from flowing into a 
midstage of the compressor back through mid-compres- 
sor bleed line 43. Although the present invention elimi- 
nates or reduces the need for compressor air to be used 
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by the ECS, there are certain operating conditions 
when this is required. 

Therefore, during idle operation of the gas turbine 
engine 10 air from compressor discharge bleed line 45 
may be used for anti-icing and, if required, for ECS 
makeup air. During the rest of the engine's operation 
compressor bleed air is supplied from mid-compressor 
bleed line 43 to compressor bleed duct 56. 

FIG. 2 schematically depicts the preferred embodi- 
ment of the present invention for a wing mounted air- 
craft gas turbine engine 10. The preferred embodiment 
provides an electrical power supply means generally 
shown in its specific embodiment as an electrical gener- 
ator 32 drivenly connected through a constant speed 
drive 48 and power takeoff shaft 47 to HP shaft 38 and 
used for powering boundary layer bleed apparatus and 
ECS systems. The ECS system incorporates an ECS 
pack 100 conventionally located in an ECS bay (not 
shown) in the aircraft. ECS pack 100 has its various 
components depicted within the dotted rectangle in 20 
FIG. 2 and is described in more detail below. 

The preferred embodiment, as shown in FIG. 2 is 
provided with an aircraft boundary layer bleed means 
having a nacelle boundary layer bleed means 216, in- 
cluding a perforated skin 214 that surrounds a forward 25 
nacelle portion 220 having disposed within it a nacelle 
plenum 210 for bleeding a portion of the boundary layer 
from the forward portion of the nacelle 220. Forward 
nacelle portion 220 extends aft from about the nacelle 
leading edge 218. Nacelle plenum 210 is in fluid supply 
communication with a nacelle boundary layer compres- 
sor means which in the preferred embodiment is a plu- 
rality of nacelle boundary layer compressors 60 dis- 
posed around and within nacelle 220. Nacelle boundary 
layer compressor 60 is driven by an electric motor 65 
which receives its power from electrical generator 32 
and may be integrally mounted within a common casing 
with boundary layer compressor 60 so as to form an 
easily serviceable unit. In the preferred embodiment, 
boundary layer compressor 60 is a centrifugal compres- 
sor which dumps to a low pressure region of the engine 
66 such as in the fan bypass duct 13, schematically de- 
picted in FIG. 1, where it may be used for thrust and 
reduction of localized fan duct base pressure drag as 
discussed in the previously referenced patent applica- 
tions. 

The preferred embodiment further provides an elec- 
trically powered wing boundary layer bleed means 
generally shown at 185 which provides air for both 
cabin air and heat exchanger air cooling purposes. 
Boundary layer bleed means 185 includes a forward 
wing portion 190 of aircraft wing 180 wherein the for- 
ward portion is covered with a perforated wing skin 194 
disposed about a wing plenum 196 which exhausts to 
ECS cooling duct 300 which splits into a first and sec- 
ond trunk line 310 and 320 respectively. A cabin air 
compressor 120, driven by an electric motor 126 which 
is powered by electrical generator 32, bleeds off and 
receives wing boundary layer air from first trunk line 
310 which it then conveys to the aircraft cabin gener- 
ally shown in FIG. 2 as arrow 167 after it has been 
cooled in air heat exchanger 110 and freon cycle air 
conditioner heat exchanger 116. Heat exchanger cool- 
ing air for air heat exchanger 110 and freon cycle air 
conditioner heat exchanger 116 in ECS pack 100 is 65 
supplied by the boundary layer bleed system through 
second trunk line 320 and is further explained below. 
An ejector type mixer 105 is disposed between cabin air 
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compressor 120 and heat exchanger 110 and is operable 
to receive, if required, makeup air from compressor 
bleed means 54 ducted through multi-function duct 70. 

A preferably freon cycle cooling system 135 is con- 
tained within ECS pack 100 for additional cooling of 
the cabin air. An electrically operated freon compressor 
140 is driven by an electrical motor 146 which is pow- 
ered by electrical generator 32. Further included in the 
freon circuit of freon cycle cooling system 135, in serial 
flow relationship with freon compressor 140, is con- 
denser 125 and expansion valve 138. Condenser 125 is 
air cooled by air bled off the wing through trunk line 
320 by cooling air compressor 130 which is driven by 
electrical motor 150 which in turn is powered by elec- 
trical generator 32. 

The use of electrically powered boundary layer bleed 
compressors 120 and 130 eliminates or reduces the need 
for additional machinery to bleed boundary layer air 
and thereby provides a practical solution to one of the 
problems associated with prior aircraft boundary layer 
bleed systems. The use of an electrical generator 32 to 
also power the freon cycle cooling system 135 further 
enhances the solution set forth in the present invention 
solution. Electrical powered apparatus are also reliable, 
low cost, and easily maintained. 

Using the exhaust of boundary layer bleed air which 
has been compressed by nacelle boundary layer com- 
pressors 60 and cooling air compressor 130 to reduce 
base pressure drag provides the advantage of further 
improving the invention's overall efficiency. 

The invention eliminates or reduces the need for 
conventional bleed air precoolers which use fan air to 
cool compressor bleed air which is conventionally used 
to provide air for the ECS and anti-icing systems. Start- 
ing air turbine 50 expands and therefore cools the com- 
pressor bleed air received from compressor bleed means 
54 thereby reducing or eliminating the need for a bleed 
air pre-cooler as found in conventional ECS systems if 
the system is properly sized and designed. 

An air turbine 50, preferably a single stage radial 
inflow air turbine, having turbine variable inlet 57 pref- 
erably of the variable vane type is connected in revers- 
ible driving relationship, preferably through constant 
speed drive 48 and power takeoff shaft 47, to HP shaft 
38. Compressor bleed means 54 on engine 10 is con- 
nected in fluid supply communication by a compressor 
bleed duct 56 to turbine variable vane inlet 57. 

A starting supply valve 59, conventionally ducted to 
air turbine variable vane inlet 57 through a multi-func- 
tion duct 70, provides sources of starting air including in 
flight sources such as crossbleed systems from other 
engines. Disposed in multifunction duct line 70 is a 
switchable starting air dump valve 75 having a over- 
board dump line 74. Air turbine dump line 74 whose 
operation is controlled by turbine dump valve 75 is 
provided for dumping air turbine exhaust during engine 
starting when compressed air is provided to air turbine 
50 through multi-function duct line 70 by starting air 
supply valve 59. Multi-function duct line 70 is known in 
the art and is conventionally referred to as a bleed air 
duct and is conventionally used to supply compressor 
bleed air for ECS systems and anti-icing. 

Air turbine 50 includes turbine variable vane inlet 57 
and controller 500 to control the amount of flow 
through air turbine 50 which during normal cruise con- 
ditions only requires a small amount of air flow to cool 
the turbine and other parts. During abnormal conditions 
when the aircraft's ECS cannot provide all the required 
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air flow to the cabin, air turbine 50 is used to cool air 
from compressor bleed means 54 and duct it through 
multi-function duct line 70 to ECS pack 100. Air turbine 
50 may also be used to provide anti-icing air through 
multi-function duct line 70. Closed loop controller 500 5 
responds to signals indicating temperature and pressure 
in line 70. Closed loop controller 500 closes and opens 
turbine variable vane inlet 57, like the iris on a camera 
lens, in order to prevent over heating or over pressuring 
multi-function duct line 70 which is also used to provide 
air for anti-icing. During engine ground start operation 
of the invention illustrated in FIGS. 1 and 2 air turbine 
50 operates as a conventional air starting turbine receiv- 
ing compressed starting air from multi-function duct 15 
line 70. Starting air is then dumped overboard by start- 
ing air dump valve 75 through line 74. The power cre- 
ated from air turbine 50 cranks HPT shaft 38 through 
constant speed drive 48 until engine 10 is capable of 
continuing operation without assist from air turbine 50. 20 
At this point of the engine's operation air turbine 50 
continues to rotate driven by HP shaft 38 and turbine 
variable inlet 57 is closed down by controller 500 to a 
point which provides only enough compressor air for 
cooling air turbine 50 and preventing heat damage to its 25 
components such as its rotor. The present invention in 
this aspect is unlike conventional starters which employ 
some sort of clutch mechanism after engine start to 
disconnect the starting turbine. Starting air valve 59 is 
then returned to a position which allows compress or 
bleed air to be supplied through multi-function duct line 
70 for use as and for makeup air in the ECS system if 
required. 

The present invention has been described in an illus- 35 
trative manner. It is to be understood that the terminol- 
ogy which has been used is intended to be in the nature 
of words of description rather than of limitation. It is 
important to note the multifunctionality ascribed to 
many elements of the invention such as ducts, valves, 40 
fans, and compressors which provide the advantages of 
decreased engine and aircraft specific fuel consumption 
and lower aircraft drag. The invention contemplates 
using the energy recovery system and the wing, the 
nacelle, and the combination nacelle and tail assembly 45 
boundary layer bleed systems individually as well as in 
combination in various embodiments of the present 
invention. 

Obviously, many modifications and variations of the 
present invention are possible in light of the above 50 
teachings. It is, therefore, to be understood that within 
the scope of the appended claims, the present invention 
may be practices otherwise than as specifically de- 
scribed, jj 

What is claimed is: 

1. An apparatus for bleeding boundary layer air from 
a portion of the outer surfaces of a gas turbine engine 
powered aircraft, wherein said apparatus comprises: 
an electrically powered bleed air compressor means 60 
in fluid supply communication with the aircraft's 
outer surface and effective for bleeding boundary 
layer air from the aircraft's outer surface and pow- 



ered by an aircraft gas turbine engine powered 
electrical generator, 
' said bleed air compressor means comprising an elec- 
trically powered nacelle compressor means in fluid 
supply communication with a portion of the air- 
craft's outer surface on an engine nacelle and effec- 
tive for bleeding boundary layer air from the na- 
celle's outer surface, and 
said bleed air compressor means further comprising 
an electrically powered environmental control 
system air supply compressor in fluid supply com- 
munication with a portion of the aircraft wing's 
outer surface and effective for bleeding boundary 
layer air from said portion of the wing's outer sur- 
face and for supplying aircraft cabin air. 

2. An apparatus as claimed in claim 1 wherein said 
bleed air compressor means further . comprises an elec- 
trically powered environmental control system heat 
exchanger compressor in fluid supply communication 
with said portion of the aircraft wing's outer surface 
and effective for bleeding boundary layer air from the 
wing's outer surface and for supplying environmental 
control system heat exchanger cooling air. 

3. An apparatus as claimed in claim 2 further compris- 
ing a constant speed drive drivingly connected to said 
aircraft gas turbine engine powered electrical generator 
and'drivenly connected in a reversible manner to a 
starting air turbine having a variable area inlet. 

4. An apparatus as claimed in claim 3 further compris- 
ing a bleed air duct means in fluid supply communica- 
tion with said starting air turbine wherein said bleed air 
duct means is used to supply compressed air for anti- 
icing and for cabin air. 

5. An apparatus as claimed in claim 4 wherein said 
starting air turbine variable area inlet is controlled by an 
inlet control means. 

6. An apparatus as claimed in claim 5 wherein said 
inlet control means is an electronic control means. 

7. An apparatus as claimed in claim 2 further compris- 
ing an environmental control system mixer in fluid com- 
munication with both an exhaust outlet of said environ- 
mental control system air supply compressor and an 
engine bleed duct wherein said mixer is effective for 
receiving and mixing boundary layer bleed air from said 
environmental control system air supply compressor 
with compressed air from said engine bleed duct. 

8. An apparatus as claimed in claim 7 further compris- 
ing a constant speed drive drivingly connected to said 
aircraft gas turbine engine powered electrical generator 
and drivenly connected in a reversible manner to a 
starting air turbine having a variable area inlet, and 

wherein said engine bleed duct is in fluid supply com- 
munication with said starting air turbine wherein 
said engine bleed duct is effective for supplying 
compressed air for anti-icing and for cabin air. 

9. An apparatus as claimed in claim 8 wherein said 
starting air turbine variable area inlet is controlled by an 
electronic control means. 

10. An apparatus as claimed in claim 9 further com- 
prising an electrically powered environmental control 
system air conditioning compressor powered by said 
generator. 
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